











	  In	  questo	  lavoro	  di	  tesi	  si	  è	  affrontato	  lo	  studio	  e	  l’analisi	  di	  una	  serie	  di	  scenari	   di	  missioni	   basati	   sulla	   propulsione	   elettrica	   con	   l’obiettivo	  di	  rimuovere	   i	  detriti	   spaziali	  orbitanti	   in	  LEO.	   Il	  metodo	  di	   rimozione	  si	  basa	  sull’utilizzo	  di	   schiume	   in	  grado	  di	  espandersi	  nel	  vuoto	  creando	  una	  sfera	  intorno	  al	  detrito.	  In	  questo	  modo	  il	  rapporto	  area-­‐massa	  del	  detrito	   aumenta	   e	   di	   conseguenza	   aumenta	   l’influsso	   della	   resistenza	  atmosferica	  riducendo	  il	  tempo	  di	  deorbitamento.	  	  	  I	  detriti	  considerati	  sono	  stadi	  di	  lanciatori	  russi,	  in	  particolare	  SL-­‐8,	  SL-­‐3	   e	   SL-­‐14.	   Le	   missioni	   studiate	   prevedono	   il	   lancio	   di	   un	   satellite	  contenente	   la	   schiuma	   su	   un’orbita	   di	   partenza	   e	   il	   suo	   successivo	  trasferimento	   verso	   i	   detriti	   da	   deorbitare,	   opportunamente	   scelti	  all’interno	  di	  un	  database	  costruito	  basandosi	  su	  oggetti	  reali.	  	  	  Il	  modello	  dinamico	  utilizzato	  per	  lo	  studio	  del	  moto	  del	  satellite	  e	  dei	  detriti	   è	   il	   modello	   a	   due	   corpi	   con	   perturbazioni	   (resistenza	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atmosferica,	  effetto	  della	  non	  sfericità	  della	  Terra	  e	  spinta	  del	  motore).	  Sono	   state	   poi	   utilizzate	   come	   soluzioni	   approssimate,	   le	   variazioni	  secolari	   degli	   elementi	   orbitali,	   ricavate	   integrando	   le	   equazioni	   di	  Lagrange	   nella	   forma	   di	   Gauss.	   Le	   equazioni	   derivate	   sono	   state	   poi	  implementate	  in	  un	  codice,	  scritto	  in	  ambiente	  Matlab®.	  	  	  
6.1	  	  Conclusioni	  	  	  Per	  ogni	  tipologia	  di	  detriti	  sono	  stati	  analizzati	  vari	  scenari	  di	  missione	  utilizzando	  diversi	  modelli	  di	  satellite	  e	  di	  motore.	  In	  conclusione,	  dallo	  studio	   parametrico	   condotto	   sono	   emersi	   alcune	   configurazione	   del	  satellite	   che	   producono	   i	   migliori	   risultati.	   In	   questi	   casi	   si	   hanno	  scenari	  di	  missione	  che	  rendono	  il	  metodo	  proposto	  appetibile	  per	  reali	  missioni	   di	   rimozione	   attiva	   dei	   detriti.	   La	   Tabella	   17	   riassume	   i	  migliori	  scenari	  per	  ciascuna	  tipologia	  di	  detrito.	  	  	  	  	  	  	  	  	  	  	  	  
Capitolo	  VI	  –	  Conclusioni	  e	  sviluppi	  futuri	  
	   183	  
Tipologia	  Detriti	   SL	  –	  8	   SL	  –	  3	   SL	  –	  14	  
Modello	  satellite	   Sat	  1	   Sat	  3	   Sat	  2	  
Massa	  totale	  	  satellite	  (kg)	   4800	   2000	   4800	  
Massa	  totale	  propellente	  
(kg)	  
1000	   800	   2500	  
Massa	  totale	  schiuma	  (kg)	   2600	   600	   1000	  
Modello	  Propulsore	   Motore	  2	   Motore	  1	  
Impulso	  Specifico	  (s)	   1600	   2300	  
Spinta	  (mN)	   100	   135	  
Efficienza	   0,5	   0,5	  
Potenza	  	  (kW)	   1,4	   3,1	  
Missioni	  
Numero	  Lanci	   4	   1	   1	  
Tempo	  di	  missione	  totale	  
(Anni)	  
I)	  -­‐	  23,18	  	   8,5	   0,89	  II)	  -­‐	  24,23	  	  	  III)	  -­‐	  22,2	  IV)	  -­‐	  23,45	  
Efficienza	  di	  missione	  
	  	  	  	  I)	  –	  0,85	  	   13,27	   0,975	  II)	  –	  0,871	  III)	  –	  0,802	  IV)	  –	  0,736	  
Tabella	  17	  –	  Risultati	  ottenuti	  dalle	  simulazioni	  utilizzando	  i	  modelli	  di	  satellite	  
e	  di	  propulsore	  più	  vantaggiosi.	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  Il	  satellite	  Sat	  1,	  utilizzando	  il	  secondo	  motore,	  riesce	  a	  rimuovere	  tutti	  i	  detriti	  (SL	  –	  8)	  con	  4	  lanci.	  Ogni	  missione	  dura	  mediamente	  24	  anni.	  Il	  satellite	  Sat	  3,	  utilizzando	  il	  secondo	  motore,	  rimuove	  il	  60%	  dei	  detriti	  (SL	  –	  3)	  con	  un	  solo	  lancio,	  il	  24%	  deorbita	  durante	  la	  missione	  e	  il	  16%	  deorbita	  naturalmente	  a	  fine	  missione	  in	  circa	  6	  anni.	  La	  missione	  dura	  complessivamente	   8,5	   anni,	   e	   l’efficienza	   di	  missione	   è	   pari	   a	   0,89.	   Il	  satellite	  Sat	  2,	  utilizzando	  il	  primo	  motore,	  rimuove	  tutti	   i	  detriti	  (SL	  –	  14)	   con	   un	   solo	   lancio.	   La	   missione	   dura	   13,27	   anni	   e	   l’efficienza	   di	  missione	  ha	  un	  valore	  pari	  a	  0,975.	  	  
	  
6.2	  	  Sviluppi	  
	  L’approccio	  utlizzato	  in	  questo	  lavoro	  di	  tesi	  si	  basa	  su	  un	  certo	  numero	  di	   ipotesi	   idonee	   per	   un’analisi	   preliminare.	   Possibili	   sviluppi	   si	  possono	   ottenere	   studiando	   il	   problema	   dei	   due	   corpi	   con	  perturbazioni	   nel	   caso	   di	   orbita	   ellittica.	   In	   questo	   lavoro	   è	   stato	  ipotizzato	   che	   le	   orbite	   siano	   quasi	   circolari,	   quindi	   le	   variazioni	  secolari	   di	   eccentricità	   e	   dell’argomento	   di	   perigeo	   sono	   state	  trascurate.	   Sotto	   l’ipotesi	   di	   quasi	   circolarità,	   le	   equazioni	   che	  esprimono	  le	  variazioni	  secolari	  di	  semiasse	  maggiore,	  d’inclinazione	  e	  di	   RAAN,	   sono	   state	   implementate	   nell’algoritmo	   ottenendo	   risultati	  molto	   approssimativi	   dalle	   simulazioni,	   quindi	   per	   migliorare	   la	  precisione	   dei	   risultati	   si	   possono	   ricavare	   le	   espressioni	   delle	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variazioni	   secolari	  di	   tutti	   i	  parametri	  orbitali	  per	  un’orbita	  ellittica,	   e	  studiare	  in	  modo	  più	  approfondito	  il	  moto	  del	  satellite.	  	  	  Per	   ricavare	   le	   variazioni	   secolari	   dei	   parametri	   orbitali	   per	   effetto	  di	  una	   bassa	   spinta	   sono	   state	   integrate	   le	   equazioni	   di	   Lagrange	   su	  un’intera	   orbita,	   da	   0	   a	   2π.	   In	   questo	  modo	   si	   ipotizza	   che	   durante	   i	  trasferimenti	   il	   satellite	   abbia	   il	   motore	   sempre	   attivo.	   Quindi	   per	  affinare	   ulteriormente	   i	   risultati	   si	   può	   considerare	   il	   caso	   in	   cui	   il	  satellite	  azioni	  il	  motore	  solo	  in	  determinati	  archi	  di	  orbita	  in	  modo	  da	  evitare	  il	  problema	  dei	  periodi	  di	  eclissi	  in	  cui	  l’azionamento	  del	  motore	  richiederebbe	   un	   sistema	   di	   immagazinamento	   dell’energia	   troppo	  pesante	  ed	  ingombrante.	  	  	  L’algoritmo	  implementato	  può	  essere	  modificato	  in	  modo	  da	  includere	  alcuni	   approcci	   di	   ottimizzazione	  per	   i	   trasferimenti	   a	   bassa	   spinta	   in	  termini	   di	   propellente	   consumato	   o	   tempo	   di	   missione	   totale.	   Tali	  approcci	   porterebbero	   ad	   un	   aumento	   dei	   valori	   di	   efficienza	   di	  missione	   e	   la	   percentuale	   di	   detriti	   che	   il	   satellite	   può	   schiumare.	   In	  questo	   contesto	   lo	   studio	   presentato	   è	   da	   considerarsi	   come	  conservativo.	  	  	  Si	  può,	  inoltre,	  creare	  un	  database	  con	  un	  maggior	  numero	  di	  detriti	  da	  rimuovere,	  considerando	  altri	  stadi	  di	  lanciatori	  oppure	  satelliti	  inattivi.	  Tale	   lista	  di	  oggetti	  può	  essere	  anche	  ricaricata	  nel	  momento	  di	   lancio	  della	   simulazione	   con	  valori	   aggiornati	   o	   comunque	  basarsi	   su	  dati	   in	  costante	   aggiornamento	   nel	   caso	   in	   cui	   l’algoritmo	   venga	   integrato	  direttamente	  all’interno	  di	  database	  di	  tracciamento	  di	  detriti	  spaziali.	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